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(g) Verfahren und Vorrichtung zur Lagebestimmung von Kommunikations-Sateliiten 
® Vorrichtung zur Lagebestimmung an Bord eines Satel- 

liten (1) mit einer Oatenubertragungseinrichtung zur 

Durchfuhrung eines optischen Datenaustausches zwi- 

schen zumindest zwei Satelliten (1,3), einer Einrichtung 

zur Ermittlung der eigenen Position, einer Einrichtung zur 

Ernriittlung der Richtungsvektoren in einem inertialen Ko- 

ordinatensystem aus der eigenen Position und aus mit- 

iels der Oatenubertragungseinrichtung ubertragenen Po- 

sitionsdaten von mindestens zwei Satelliten (1,3), einer 

Einrichtung zur Bestrmmung des jeweils auf die zumin- 
dest zwei Satelliten (1, 3) gerichteten Richtungsvektors in 

einem korperfesten Koordinatensystem des Satelliten 

und einer Einrichtung zur Lagebestimmung aus den er- 

mittelten Richtungsvektoren, und Verfahren zur Durch- 
fuhrung der Lagebestimmung. 
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Bescbreibung 



Die Erfindung betiifft eine Vonichtung und ein VCTfahren 
zur Lagebestinmiung eines Oder mebr^er Kommunikati- 
ons-Satelliten. 

Fiir die Bestimmung und Regelung der Lage, d. h. der 
W^nkellage heutiger Satelliten bestehen fur den operationel- 
len Betrieb Genauigkeitsanfordeningen in der GroBenord- 
nung von 1/100° fiir alle drei IDrehachsen. Um diese Anfor- 
derungen zu erfiillen, stehen zum einen bordautonome 
St^nsensoien oder Erdsensoren zur Verfiigung. Beide MeB- 
verfahren zur Bestimmung der Lage von Satelliten haben 
den Nachteil, daB sie einen groBen funktionalen Aufwand 
erfoderlich machen, der insbesondere durch Anforderungen 
an die Fehler-Erkennung solcher MeBverfahren entsteht. 
Bei den bord-autonomen Stemsensoren ist ein weiterer 
Nachteil, daB im Bereich der Umlaufbahn von Satellite 
eine intensive Strahlung mil schweren Atomkemen besteht, 
die nur mit groBem technischen Aufwand durch eine ent- 
sprechende Hartung der hochintegrierten elektronischen 
Bauteile verringert werden kann. Dabei bleibt jedoch immer 
noch eine auf die elektronischen Bauteile wirkende Rest- 
strahlung bestehen, die sich nachteilig auf die Lebensdauer 
der elektronischen Bauteile auswirkt 

Der Erfindung liegt die Aufgabe zugrunde, eine Vorrich- 
tung und ein Verfahren zur Lagebestimmung von Konrniu- 
nikations-Satelliten zu schaffen, das die Genauigkeitsanfor- 
denmgen fiir den operationellen Betrieb an die Lagebestim- 
mung erfiillt und mit moglichst geringem technischem Auf- 
wand, insbesondere unter Einsparung mindestens eines ge- 
nauen Sensors, realisierbar ist. 

Die Aufgabe wird mit den Merkmalen der unabhangigen 
Anspriiche gelost. Alternative Ausfiihrungsformen sind in 
den Unteranspriichen angegeben. 

Durch die Verwendung der fiir den operationellen Betrieb 
von Kommunikations- Satelliten ohnehin notwendigen opti- 
schen Dateniibeitragungs-Systeme fur die Lagebestinmiung 
der Satelliten ist fur den Erfindungsgegenstand ein relativ 
geringer technischer Aufwand erforderlich, da nur an Bord 
des Satelliten bereits verfugbare Daten erforderlich sind und 
mit verhaltnismaBig einfachen Verfahren verarbeitet wer- 
den. 

Im folgenden wird die Aufgabe anhand der beiliegenden 
Figuren beschrieben. Es zeigen: 

Fig. 1 eine Konstellation von drei Satelliten auf derselben 
Umlaufbahn, die miteinander zur erfindungsgemaBen Lage- 
bestimmung im Datenaustausch stehen, und 

Fig. 2 ein Blockschaltbild der zur Einstellung und Rege- 
lung einer Achse des optischen Systems erforderhchen 
Funktionen, mit denen der zum Austausch von Nutzdaten 
voigesehene Laserstrahl eines anderen Satelliten eingestellt 
und empfangen wird und aus denen die MeBgr&Ben ermittelt 
werden, die das erfindungsgemafie Lagebestinunungssy- 
stem neben den Positionsdaten der beteiligten Satelliten als 
EingangsgroBen benotigt. 

Die Fig. 1 zeigt drei Satelliten 1, 2, 3, wobei das erfin- 
dungsgemaBe Lagebestimmungssystem ausgehend von dem 
im Bereich zwischen den Satelliten 1 und 3 gelegenen Satel- 
liten 2 beschrieben wird. Die Satelliten 1, 2, 3 befinden sich 
auf einer Umlaufljahn 5 um die Enle, deren Erdmittelpunkt 
symbolisch mit dem Bezugszdchen 6 bezeichnet ist. 

Jeder Satellit 1, 2, 3 ist in der Lage, mit einem anderen Sa- 
telliten der betrachteten Konstellation Informationen auszu- 
tauschen. Dies geschieht vorzugsweise iiber optische Daten- 
verbindungen mittels Lasertechnik. Jeder Satellit 1, 2, 3 ist 
in der Lage, seine Position relativ zum Erdmittelpimkt 6 zu 
bestimmen, bei spiels weise seine Position in einem inertia- 
len, geozentrischen Koordinatensystem, dessen Urspnmg- 
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spunkt im Erdmittelpunkt 6 liegt Uber die optischen Daten- 
verbindungen ist auch jeder Satellit 1, 2, 3 in der Lage, die 
eigwie Position an andere SateUiten weiterzugeben. Umge- 
kehrt besteht die Moglichkeit, daB jeder Satellit 2 die Positi- 
onsdaten der jeweils am Datenaustausch beteiligten anderen 
Satelhten 1, 3 empfangt. Beispiels weise ist der Satellit 2 in 
der Lage, seine eigene Position, die in der Fig. 1 mit dem 
Vektor 12 bezeichnet ist, an die Satelliten 1 und 3 weiterzu- 
geben. Weiterfain empfangt der Satellit 2 Uber die optischen 
Datenverbindungen, die zwischen den Satelliten 1 und 2 
bzw. 2 und 3 bestehen, die Positionsdaten des Satelliten 1, 
die mit dem Vektor 11 dargestellt sind, und die Positionsda- 
ten des Satelliten 3, die mil dem Lagevektor 13 dargestellt 
sind. 

Die Positionsbestimmung erfolgt vorzugsweise mittels 
des Global Positioning System (GPS). Zu diesem Zweck hat 
jeder Satellit 1, 2, 3 einen entsprechenden GPS-Empfanger 
(nicht dargestellt) und eine zugehorige Datenverarbeitungs- 
Einrichtung zur Ermittlung der Position aus Sensordaten an 
Bord. Die Bestimmung der eigenen Position kann jedoch 
auch mit anderen Verfahren vorgenommen werden, z. B. 
durch Schatzverfahren mittels Orbit-Propagation. 

Da dem Satelliten 2 die Positionsvektoren 11, 12, 13 be- 
kannt sind, ist dieser in der Lage, die Richtungsvektoren zu 
den an den optischen Datenverbindungen beteiligten Satelli- 
ten, d. h. den Satelliten 1, 3, zu bestimmen. Dies erfolgt auf- 
grund bekannter mathematischer Operationen, die mit ent- 
sprechenden im Satelliten 2 vorgesehenen Daten verarbei- 
tungseinrichtungen ausgefuhrt werden. Insbesondere er- 
rechnet der Satellit 2 aus den Positionsvektoren 11, 12 bzw. 
12, 13 den Richtungsvektor 15, der vom Satelhten 2 zum 
Satelhten 1 hin gerichtet ist, und den Richtungsvektor 16, 
der vom Satelliten 2 zum Satelliten 3 hin gerichtet ist, wobei 
die Richtungsvektoren 15, 16 vorzugsweise im inertialen, 
geozentrischen Koordinatensystem bestinmit werden. 

Die Positionsdaten des sendenden SateUiten sind vor- 
zugsweise uber die optische Datenverbindung zusammen 
mit den Nutzdaten ubertragen. 

Zur Durchfuhrung von optischen Datenverbindungen ha- 
ben die an dem Datenaustausch beteihgten Satelhten jeweils 
zumindest ein optisches System 21, mit dem die von den an- 
d^en, am Datenaustausch beteiligten Satelliten gesendeten 
Laserstrahlen empfangen werden konnen und Laserstrahlen 
an beteiligte Satelliten gesendet werden konnen. Das opti- 
sche System umfaBl insbesondere zumindest ein bewegh- 
ches Teleskop und mehrere beweghche Spiegel sowie fest- 
stehende optische Elemente. Der gesendete bzw. empfan- 
gene Laserstrahl erfahrt mittels des optischen Systems 21 
eine optische Abbildung (Fig- 2), die mittels eines optischen 
Sensors (Optical Tracking Sensor) 22 erfafit oder gemessen 
wird. Der optische Sensor 22 erfafit insbesondere die Ab- 
weichung 24 des empfangenen Laserstrahls von einem Be- 
zugspunkt auf der Abbildungsebene des optischen Systems. 
Mit Hilfe des optischen Systems, das in vorbestimmter 
Weise verstellbar ist, kann der empfange Laserstrahl in den 
Bezugspunkt oder zumindest in einem voigegebenen Be- 
reich des Bezugspunkts gebracht werden. Aufgrund der ge- 
messenen Abweichung 24 bzw. nach einer Verstellung der 
beweghchen Telle des optischen Systems noch bestehende 
Abweichung 24 zusammen mit den momentanen Verstell- 
winkel 25 der beweglichen Teile des optischen Systems 
kann mittels bekannter Verfahren ein Richtungseinheitsvek- 
tor vom empfangenden Satelliten 2 zum jeweils sendenden 
Satelhten 1 bzw. 3 ermittelt werden, wobei dieser Einheits- 
vektor vorzugsweise zuerst im Koordinatensystem des opti- 
schen Systems und dann mittels ublicher mathematischer 
Transfonnationen im kcirperfesten Koordinatensystem des 
SateUiten 2 bestimmt wird. Die Lagebestimmung ^olgt 
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dann aufgrund bekannter mathematischer Verfahren auf- 
grund der Verarbeitung zum einen der im ineitialen, geozen- 
tiischen Kooidinatensystem ennittelten Richtungs-Einheits- 
vektcnen, 15 bzw. 16 iind zum anderen aus im korperfesten 
Koordinatensystem des Satelliten 2 aus den gemessenen 
Abweichungen 24 und der momentanen Verstellwinkel 25 
ennittelten Richtungs-Einhdtsvekloren im Satellitenfestai 
Kcxjidinatensystem. 

Im folgenden wild anhand der Fig. 2 die in einem korper- 
festen Koordinatensystem des Satelliten voigenommene Er- 
mittlung der Richtungs-Einheitsvektoren beschrieben, die 
aus der Abweichung 24 und dem momentanen Verstellwin- 
kel 25 gebildet werden. wobei die Fig. 2 die funktionalen 
Zusammenhange der Mechanismen, die bei der Bestim- 
mung dieser GroBen beteiligt sind, zur Verdeutlichung nur 
in einer Achse zeigt. Die Darstellung der Fig. 2 kann mit 
analogen Betrachtungen auf drei Achsen erweitert werden. 

Das optische System 21, durch das die Abbildung eines 
empfangenen Laserstrahls erfolgt, ist mittels eines groben 
Ausrichtmechanismus (Coarse Pointing Assembly, CPA) 30 
und eines feinen Ausrichtmechanismus (Fine Pointing As- 
sembly, FPA) 50 verstellbar. Dabei ist geratetechnisch vor- 
zugsweise das Teleskop des optischen Systems 21 auf dem 
CPA gelagert, wahrend sich die beweglichen Spiegel vor- 
zugsweise innerhalb des CPA befinden und auf dem FPA ge- 
lagert sind. Der feine Ausrichtmechanismus oder FPA 50 ist 
also funktional dem groben Ausrichtmechanismus oder 
CPA 30 nachgeschaltet. Ubiicherweise umfaBt der grobe 
Ausrichtmechanismus 30 einen zwei-achsigen Dreh-Me- 
chanismus 31, mit dem die Azimuth- und Elevationswinkel 
des Teleskops eingesteUt werden konnen, eine Ansteuer- 
elektronik 32 fiir den zwei-achsigen Dreh-Mechanismus 31 
und CPA-Sensoren 33 zur Messung der momentanen Azi- 
muth- und Elevationswinkel des Dreh-Mechanismus 31. 
Der Ansteuerelektronik 32 ist ein entsprechender CPA-Reg- 
ler 34 funktional vorgeschaltet, der Sollsignale 35 fiir die 
CPA-Ansteuerelektronik 32 ermittelt. Die CPA-Ansteuer- 
elektronik 32 wiederum gibt entsprechende Stellsignale 36 
an den zwei-achsigen CPA-Dreh-Mechanismus 31. Der 
CPA-Sensor 33, der auch aus einer Gruppe von Sensoren ge- 
bildet sein kann, ermittelt aus dem jeweiligen tatsachlichen 
Drehwinkel 37 des CPA-Dreh-Mechanismus 31 den gemes- 
senen Drehwinkel 38. Duich einen tatsSchlichen Drehwin- 
kel 37 des Teleskops erfahrt ein empf angener Laserstrahl 40 
eine Wnkelveranderung, deren Grofie von den Drehwinkeln 
und den optischen Abbildungseigenschaften des Teleskops 
39 abhangt. Dadurch ergibt sich ein Einfallswinkel 43 des 
Laserstrahles 40. 

Der feine Ausrichtmechanismus 50 umfaBt ebenfalls ei- 
nen zwei-achsigen Dreh-Mechanismus 51, eine vorgeschal- 
tete FPA-Ansteuerelektronik 52 und einen dieser wiederum 
voigeschalteten FPA-Regler 54. Der FPA-Regler 54 sendet 
ein FPA-SoUsignal 55 an die FPA-Ansteuerelektronik 52, 
die ein FPA-Stellsignal 56 an den FFA-Dreh-Mechanismus 
51 sendet. Den momentanen tatsachlichen Drehwinkel 57 
des FPA-Dreh-Mechanismus 51 werden durch einen FPA- 
Sensor 53 oder ein FPA-Sensorsystem 53 gemessen. Der ge- 
messene Drehwinkel bzw. die gemessenen Drehwinkel 58 
steht bzw. stehen der weiteren Signal- bzw. Datenverarbei- 
tung zur Verfiigung. Durch die mittels des feinen Ausricht- 
niechanismus 50 voigenoimnenen Einstellungen der beweg- 
lichen Spiegd ergibt sich eine optische Abb. 59 und damit 
eine Wnkelv^anderung 63. die im Vergleich zur Winkel- 
veranderung 43 in einem kleineren X^^elberdch gelegen 
ist. 

In der Figi 2 ist anhand der Summationsstelle 70 darge- 
stellt, daB sich die Einfallswinkel- Veranderung 43 aufgrund 
des groben Ausrichtmechanismus 30 und die Einfallswin- 
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kel-VerandOTmg 63 aufgrund des feinen Ausrichtsmecha- 
msmus 50 summieren. Aufgrund dieser ^\^mkelveranderun- 
gen 43, 63 ergibt sich also ein resultierender optischer Win- 
kel 71, der durch die optische Abbildung mittels des opti- 
5 schen Systems 21 abgebildet wird. Duich die optische Ab- 
bildung mittels des optischen Systems 21 ergibt sich eine 
tatsachliche Abweichung 73 von dem Bezugspunkt der Ab- 
bildungsebene der optischen Abbildung des optischen Sy- 
stems 21. Wie b^ts beschrieben, wird durch den optischen 
10 Sensor 22 dementsprechend eine gemessene Abweichung 
24 ermittelt. 

Die vom optischen Sensor 22 gemessene Abweichung 24 
wird dem FPA-Regler 54 zugefiihrt. Weiterbin wird dem 
FPA-Regler 54 der vom FPA-Sensor 53 gemessene Dreh- 
15 winkel 58 zugefuhrt. Der gemessene Drehwinkel 58 wird 
weiteriiin auch dem CPA-Regler 34 zugefiihrt. Der CPA- 
Regler 34 ist aufgrund der vom CPA-Sensor 33 gemessene 
Drehwinkel 38 und den vom FPA-Sensor 53 gemessenen 
Drehwinkel 58 ist zu jedem Zeitpunkt in der Lage, das Soli- 
20 Signal 35 fiir die CPA-Ansteuerelektronik 32 zu bestimmen. 
Analog dazu ist der FPA-Regler 54 in der Lage, aus dem ge- 
messenen Drehwinkel 58 und der gemessenen Abweichung 
24 das FPA-Sollsignal 55 zu ermitteln. 

Die momentanen Verstellwinkel 25, d. h. die gemessenen 
25 Drehwinkel 38, 58 imd die gemessene Abweichung 24 wer- 
den einer Berechnungseinheit 80 zugefuhrt. In dieser Be- 
rechnungseinheit 80 werden diese momentanen Eingangs- 
daten 24, 25 im korperfesten Koordinatensystem des emp- 
fangenden Satelliten 2 zu dem Richtungsvektor umgerech- 
30 net, der vom empfangenden Satelliten 2 zu einem der be- 
nachbarten Satelhten 1, 3 oder zu einem anderen am Daten- 
austausch beteiligten Satelliten gerichtet ist. 

Die Darstellung der Fig, 2 bezieht sich auf nur eine Ver- 
stellachse jeweils des groben Ausrichtmechanismus 30 und 
35 des feinen Ausrichtmechanismus 50. Vorzugsweise erfolgt 
jedoch die Verstellung sowohl des groben Ausrichtmecha- 
nismus 30 als auch des feinen Ausrichtmechanismus 50 in je 
zwei Achsen. Bei jeder Lageanderung des Satelliten 2, d. h. 
jeder Drehung des Satelliten um eine oder mehrere Raum- 
40 achsen, wird der zm- Durchfuhrung einer optischen Daten- 
verbindung zu anderen Satelliten zu empfangene Laserstrahl 
40 mittels der Verstellwinkel 25 in alien vier Verstellachsen 
uber das optische System 21 in einem Bezugspunkt der Ab- 
bDdungsebene gehalten. Die Erweiterung der in der Fig. 2 
45 gezeigten und auf nur eine Achse bezogenen Darstellung 
der Fig. 2 auf alle Raimiachsen und den vier Verstellachsen 
erfolgt nach bekannten regelungstechnischen und mathema- 
tischen Uberlegungen. 

Es stehen also in Bezug auf zwei im Datenaustausch ste- 
50 hende Satelliten, z. B. in Bezug auf die Satelliten 2 und 1 
ausgehend von dem Satelliten 2, zwei Vektoren zur Lagebe- 
stimmung des Satelliten 2 zur Verfugung: zum einen der 
Richtungsvektor 15 im inertialen, geozentrischen Koordina- 
tensystem, der sich aus den Positionsbestimmungen und der 
55 gegenseitigen Ubertragung der Positionsdaten ergibt, und 
zum anderen der vom empfangenden Satelliten 2 auf den 
mit diesen im Datenaustausch stehenden andmn Satelliten, 
z. B. den Satelliten 1, gerichteten Vektor im kdrperfesten 
Koordinatensystem des empfangenden Satelliten 2. der in 
60 der Berechnungseinheit 80 ermittelt worden ist. 

Fiir die erfindungsgemaBe Lagebestimmung sind diese 
beiden Vektoren in Bezug auf jeweils zumindestens zwei 
Satelliten 1, 3 erforderlich, die mit dem empfangenden Sa- 
telliten 2 im Datenaustausch stehen. Dieser Datenaustausch 
65 wird vorzugsweise mittels optischer Datenverbindungen ct- 
reicht, kann jedoch auch in and^er Art ^olgen. Die zur La- 
gebestunmung auszutauschenden Daten werden vorzugs- 
weise im Rahmen des ohnehin durtjhzufuhrenden Nutzda- 



DE,198:.47 48G A 1 



ten-Austausches durchgefiihit, so daB duich das erfindungs- 
gemaBe LagebestiiiimungsverfiafaiCT ein nur sehr geringfii- 
giger technischer M efaraufwand entstehL Nfindestens zwd 
Satelliten 1, 3, die zusammen mil ihren Laserstrahlen und 
den mit diesen iibertragenen Positions-Infonnationen fiir die 5 
Lagebestimmung des Satelliten 2 benotigt werden, liegen 
vorzugsweise auf derselben Umlaufbahn wde der empfan- 
gende Satellit 2. Sie konnen jedoch auch auf unterschiedli- 
Chen Umlaufbahnen liegen, was fur das erfindungsgemMfie 
Verfahren unerfaeblich ist. Vorzugsweise werden solche lO 
Nachbarsatelliten gewahlt, die zum Satelliten 2 einen mog- 
lichst groBen Wnkel zwischen den Richtungsvektoren 15, 
16 besitzen. Vorzugsweise werden auch mehr als zwei sen- 
dende und teilweise auf verschiedenen Umlaufbahnen lie- 
gende Satelliten verwendet, um die Lage des jeweils emp- 15 
fangenden Satelliten 2 zu bestimmen. Je mehr jeweils sen- 
dende Satelliten 1, 3 zur Verfugung stehen, um so mehr kann 
die Genauigkeit des Verfahrens veai)essert weiden. Die zu 
einer Zeit jeweils sendenden Satelliten 1, 3 konnen zu ande- 
ren Zeitpunkten oder auch simultan dazu ein empfangender 20 
Satellit sein, imi aus den empfangenen Daten die eigene 
Lage zu ermitteln. 

Aus den zumindest vier Richtungsvektoren, also jeweils 
zwei Richtungsvektoren im inertialen, geozentrischen und 
jeweils zwei Richtungsvektoren im korperfesten Koordina- 25 
tensystem des Satelliten, bestimmt der Satellit seine Lage. 
wozu bekannte mathematische Verfahren herangezogen 
werden. Die Ba-echnung der Lage des jeweils empfangen- 
den Satelliten 2 erfolgt dabei vorzugsweise nach folgendem 
Vrafahren: Aus den beiden Richtungsvektoren 15, 16 wird 30 
nuttels zweier Kreuzprodukte eine orthogonale 3 mal 3-Ma- 
trix gebildet. Dies wird in gleicher Weise fiir die zwei Satze 
der Richtungsvektoren durchgefiihrt. die im inertialen, geo- 
zentrischen Koordinatensystem und im korperfesten Koor- 
dinatensystem des Satelliten gegeben sind. Man erhalt somit 35 
zwei Matrizen, die dieselbe Lage in den zwei Koordinaten- 
systemen beschreiben. Durch die Multiplikation der Matrix, 
die aus den Richtungsvektoren im inertialen Koordinatensy- 
stem gebildet wurde, mit der Inversen der Matrix, die aus 
den Richtungsvektoren im korperfesten Koordinatensystem 40 
des Satelliten 2 gebildet wurde, ergibt sich die gesuchte La- 
gematrix des Satelliten 2. 

Fiir den Fall, daB der jeweils empfangende Satellit 2 mit 
seinen Nachbar-Satelliten 1, 3 kommuniziert, ist die Berech- 
nung der Lage eindeutig, wenn sich die drei Satelliten 1, 2, 3 45 
nicht auf einer Geraden befinden, was fiir Satelliten einer 
Konstellation mit der gleichen Umlaufbahn bzw. Orbit- 
H6he ausgestoBen werden kann. 

Stehen mehr als zwei Nachbar-Satelliten zur Verfugung, 
ist die Berechnung der Lage des Satelliten uberbestimml. In 50 
diesem Fall kann die Genauigkeit der Lagebestimmung 
durch Verwendung von Berechnungsverfahien fiir uberbe- 
stimmte Gleichungsverfahren. insbesondere von Least- 
Squares- Verfahren, Oder Minimal-Varianz-Schatzungen 
aufgrund der zusStzlichen MeBinformation verbessert wer- 55 
den. Weiterhin konnen auch dynamische Schatzverfahren 
z. B. aufgrund einer sequentiellen Verarbeitung der MeBda- 
ten insbesondere mittels Kalman-Filter eingesetzt werden. 

Die MeBfehler der Sensoren enthalten hochfrequente An- 
teile, z. B. eine Frequenz groBer als 20 Hz. die z. B. durch 60 
Rauschen oder Stoningen durch die zur Stabilisierung des 
Salellitrai verwendeten DraUrader entstehen. Fiir die Lage- 
bestimmung des Satelliten wird der Lage-MeBwert mit deut- 
lich kleinerer Frequenz benotigt. Deshalb konnen hochfre- 
quente Anteile im Lage-MeBwert durch ein entsprechendes 65 
Filter, msbesondere ein HefpaBfilter oder ein Kalman-Filter, 
herausgefiltert werden, was zu einer Veifoessenmg des Lage- 
MeBwertes ftihrt. AuBerdem konnen mechanische DMmp- 
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fimgsmaBnahmen oderAmd weitere Markehrungen. wie 
Notch-Filter oder ein Aktivkontrollsystem voxgesehen wer- 
d^. 

Ausrichtfehler bei der Integration des Satelliten und ther- 
mische Verfonnungen fuhren zu statischen bzw. sich nur 
langsam andemden Fehlem in der Ausiichtung der NutzlasL 
Die Ausrichtung der Nutzlast kann dadurch verbessert wer- 
den, daB ein relativer Lage-MeBsensor zwischen den opti- 
schen, KonMnunikations-Terminals und der Nutzlast (z. B. 
den Antennen) angebracht wird Die gemessene relative 
Lage wird dann dazu verwendet, um die Ausrichtung da 
Nutzlast entsprechend zu korrigieren. 

Das erfindungsgemaBe Verfahren umfaBt also die 
Schritte: Berechnung von zwei Vektoren im inertialen, geo- 
zentrischen Koordinatensystem in Richtung zumindest 
zweier Nachbar-Satelliten, basiercnd auf der Messung der 
Positionen, beispielswdse durch GPS, und Ubertragung der 
Positionsdaten mittels des bereits bestehenden optischen 
Datenaustausches; Berechnung von zwei Vektoren im kor- 
perfesten Koordinatensystem des empfangenden Satelliten, 
die der Richtung des einfallenden Laserstrahles von den mit 
diesen im Austausch stehenden Satelhten, den z. B. den bei- 
den Nachbarsatelliten, entsprechen, basierend auf den Sen- 
sorinformationen des optischen Systems, d. h. der Winkel- 
stellung des Grobausrichtmechanismus 30, der Wmkelstel- 
limg des Feinausrichtmechanismus 50, der gemessenen Ab- 
weichung 24 des optischen Sensors 22; Berechnung der Sa- 
tellitenlage aus zumindest zwei Satzen von jeweils zwei 
Richtungs-Einheitsvektoren, die jeweils im inertialen, geo- 
zentrischen Koordinatensystem und im korperfesten Koor- 
dinatensystem des Satelliten ermittelt worden sind; Filte- 
rung der hochfrequenten Anteile der MeBwert-Storungen; 
gegebenenfalls Verbesserung der Bestimmung der Lage der 
Nutzlast durch relative Lagemessung zwischen Nutzlast und 
optischen Kommunikations-Terminals. 

Patentanspriiche 

1 . Vorrichtung zur Lagebestimmung an Bord eines Sa- 
telliten (1), 

mit einer Dateniibertragungseinrichtung zur Durchfiih- 
nmg eines optischen Datenaustausches zwischen zu- 
mindest zwei Satelhten (1, 3), 

mit einer Einrichtung zur Ermittlung der eigenen Posi- 
tion, mit einer Einrichtung zur Ermittlung der Rich- 
tungsvektoren in einem inertialen Koordinatensystem 
aus der eigenen Position und aus mittels der Daten- 
ubertragungseinrichtung ubenragenen Positionsdaten 
von zumindest zwei Satelliten (1, 3), 
mit einer Einrichtung zur Bestimmung des jeweils auf 
die zumindest zwei Satelliten (1, 3) gerichteten Rich- 
tungsvektors in einem kdrperfesten Koordinatensystem 
des Satelhten, 

mit einer Einrichtimg zur Lagebestimmung aus den er- 
mittelten Richtungsvektoren. 

2. Vorrichtung zur Lagebestimmung nach dem An- 
spruch 1, dadurch gekennzeichnet, daB die Einrichtung 
zur Bestimmung des Richtungsvektors in einem kdr- 
perfesten Koordinatensystem des Satelliten umfaBt: 
ein optisches System (21) zur optischen Abbildung der 
von den zumindest zwei Satelliten (1, 3) empfangenen 
Laserstrahlen (40), wobei der jeweils empfangene La- 
serstrahl (40) mittels VersteUung (38, 58) eines das op- 
tische System (21) verstellenden Ausrichtmechanis- 
mus (30, 50) auf einer Abbildungsebene im Bercich ei- 
nes Bezugspunktes bei Lageanderung des emp^ge- 
nen Satelliten (2) gchalten werden kann, 
eine MeBvorrichtung zur Messung der Verstellwinkel 
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(2S) des Ausrichtmechanismus (30, 50). einem opti- 
schCT Sensor (22) zur Messung der Abweichung des 
empfangenen LaserstraUes (40) von dem Bezugspunkt 
aufderAbbildungsebene, s hu"*i 

erne Bercchnungseinheit (80), die aus der Abweichung 
(24) und den VersteUwinkeln (25) jeweiJs einen Rich- 
tungsvektor im kSrperfesten Koordinatensystem des 
empfangenden SateUiten (2) von diesem zu zumindest 
zwei anderen nut diesen im optischen Datenaustausch 
stehenden SateUiten (1, 3) ennittelt. 

3. Vorrichtung zur Lagebestinunung nach einem der 
voranstehenden Ansprtiche. dadurch gekennzeichnet. 
r^cZ!^, der SateUiten mittels 

KJtro OTOlgt. 

4. VbiTichtung zur Lagebestimmung eines SateUiten 
nach einem der voranstehenden Anspruche, dadurch 
gekennzeichnet. daB die Positionsbestimmung mittels 
Orbit-Propagation erfolgt. 

5. Vonichtung zur Lagebestimmung eines SateUiten 
nach dem Anspruch 4, dadurch gekennzeichnet. daB 
bei derPosiUonsbestimmung miuels Qtbit-Propagation 
zusitzhch eine StOtzung durch Mefidaten voigesehen 

6. Einrichtung zur Lagebestinunung eines SateUiten 
nach einem der voranstehenden Anspruche. dadurch 
gekennzeichnet. daB der empfangende Satellit (2) die 
Laserstrahlen von mehr als zwei mit diesen im Daten- 
austausch stehenden SateUiten empfdngt. 

7. Einrichtung zur Bestimmung der SatelUtenlage 
nach emem der voranstehenden Anspruche. dadurch 
gekennzeichnet, dafi bei der Bestimmung der Rich- 
timgsvektoren Berechnungsverfahren fur uberbe- 
suimnte Gleichungssysteme verwendet werden 

8. Eimichtung zur Bestimmung der SateUitenlage 
nach dem Anspruch 7, dadurch gekennzeichnet. daB 35 
Least Square-Filter verwendet werden. 

9. Einrichtung zur Bestimmung der SateUitenlage 
nach emem der voranstehenden Anspruche. dadurch 
gekennzeichnet, daB bei der Bestimmung der Rich- 
toigsvektoren eine sequentieUe Veraibeitung der MeB- 40 
oaten afolgt. 

10. Enrichtung zur Bestimmung der SateUitenlage 
nach dem Anspruch 9. dadurch gekennzeichnet. daB 
Kalmann-Filter verwendet weiden. 

11. Einrichtung zur Bestimmung der SateUitenlage, 45 
nach emem der voranstehenden Anspi«che, dadurch 
gekennzrachnet, daB zusatzlich mechanische Damp- 
fungsmaBnahmen und dynamische Filter voigesehen 
smd, um Storungen durch Vibrationen der Siruktur des 
SateUiten (2) zu reduzieren. 

12. Einrichtung zur Bestimmung der SatelUtenlage. 
nach einem der voranstehenden Anspruche. dadurch 
gekennzeichnet. daB die Lageinformation fiir die Nutz- 
last des SateUiten durch einen xelativen Lagesensor 

^'^''^ x.**^" optischen Kommunikations-'Itenninal 
und der Nutzlast verbessert wird. 

13. Verfahren zur Lagebestimmung eines SatelUten, 
mit den folgenden Schritten: 

Berechnung eines Richtungsvektors im inertialen. geo- 
zentnschen Koordinatensystem jeweils in Richtung zu 60 
zumindest zwei mit den empfangenden SateUiten (2) in 
Datenaustausch stehenden SateUiten (1, 3) basierend 

auf der Messung der Pdsitionen der am Datenaustausch 
beteihgten SateUiten (1. 2. 3) und Obertragung der Po- 
MUonsdalen mittels optischer Kommunikation 
Berechnung jeweils eines Richtungsvektors ini koiper- 
festen Koordinatensystem des empfangenden SateUi- 
ten (2). d&r von diesem zu zumindest zwei mit diesen 
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bas^erend auf den Sensorinformationen iLr die Ein- 
steUung der optischen Einrichtung (25) zum Empfane 
des Lasenitrahles (40) und der Abweichungen^ 
opuschen Laserstrahles von einem Bezugspunkt in der 
Abbildungsebene, 

Berechnung der SateUitenlage aus zumindest zwei Paa- 
ren von Richtungsvektoren im inratialen. geozratri- 
schen Koordinatensystem und dem kaiperfesten Koor- 
dmatensystem des SateUiten (2) 
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